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En la presente investigación se presenta y lleva a cabo una metodología para el diseño de un 
avión de entrenamiento militar intermedio – avanzado, específicamente la primera fase; el 
diseño conceptual. El objetivo de la investigación es presentar los cálculos de los principales 
parámetros geométricos y aerodinámicos correspondientes a la fase mencionada. Esto abarca 
desarrollar ciertos procedimientos como la selección de los componentes principales (motor, 
empenaje, tren de aterrizaje y perfil alar) y una parte del análisis de la performance de la 
aeronave. El método de investigación aplicado sugiere extraer información técnica de aviones 
similares, lo cual servirá como punto de partida en el proceso de cálculo. Para realizar este 
procedimiento es necesario el uso de fórmulas preestablecidas en las diferentes fuentes 
bibliográficas, como lo son tesis y textos vinculados al diseño de aviones, tales fórmulas se 
presentarán y desarrollarán de manera secuencial. Cabe mencionar que este método de 
investigación requiere de análisis experimentales para ciertos parámetros, por lo que por 
razones de continuidad es necesario asumir valores empíricos ya establecidos. Los 
parámetros geométricos resultantes no varían significativamente respecto a los valores 
estadísticos, por lo que a criterio, son aptos para continuar con la siguiente fase del diseño. 
Sin embargo, en cuanto a resultados de performance, la eficiencia aerodinámica resultó 12.2% 




que los resultados tuvieron que ser analizados minuciosamente, conluyendo que es factible 
continuar la etapa siguiente, pero ha de requerir un proceso iterativo. Es decir, regresar a la 
etapa inicial y hacer variaciones en algunos parámetros que lo requieran,como la eficiencia 
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Un avión de entrenamiento es un tipo de aeronave diseñada con características específicas 
para permitir el adiestramiento de pilotos. Para el caso de esta investigación la razón del diseño 
será posibilitar el entrenamiento intermedio – avanzado de pilotos militares. A diferencia del 
entrenamiento de pilotos civiles que son entrenados en un avión ligero; el entrenamiento militar 
requiere de un avión con mayores capacidades de maniobra, velocidad, potencia, etc., para 
que permita a los pilotos avanzar en su formación de habilidades como: pilotaje, navegación y 
maniobras de guerra. 
Actualmente la industria aeronáutica está en su máximo apogeo, por lo que día a día 
profesionales y técnicos presentan mejoras e innovaciones en los modelos existentes y crean 
nuevos diseños. Todo ello con la finalidad de adecuarse a los requerimientos actuales. Este 
proceso se facilita gracias a que hoy existen herramientas de software de diseño asistido por 
computadora (CAD) y de cálculo, los cuales apoyan la extracción de información y el 
modelamiento de data.  
La afirmación de lo mencionado en el párrafo anterior se basa en la existencia de 
investigaciones similares a este trabajo en los que se realizó el diseño conceptual para aviones 
de transporte de carga y pasajeros, helicópteros e incluso se llegó a desarrollar el diseño 




un avión de entrenamiento, es posible aplicar el mismo proceso de diseño usado en estas 
investigaciones. 
Un avión de entrenamiento militar intermedio – avanzado es necesario dentro de esta industria, 
puesto que permite a los pilotos desligarse de la fase de principiante, además de prepararlos 
para una fase avanzada (combate aéreo) donde se usarán aviones de mayor capacidad y 
rendimiento. Es indispensable que se respeten los límites de operación de las aeronaves en 
cada fase, esto con la finalidad de reducir los daños materiales y pérdidas humanas. 
Los objetivos de este trabajo de investigación son calcular y analizar los principales parámetros 
del avión mencionado; esto abarca parámetros geométricos, aerodinámicos y consideraciones 
en la selección de componentes (empenaje, tren de aterrizaje y sistema de propulsión). 
Además, la última parte de la investigación se centrará en realizar una evaluación de la 
performance del avión, esto para entender  y tener una noción inicial del comportamiento que 
tendrá la aeronave en el cumplimiento de su misión y ver la factibilidad de este para continuar 
con la siguiente etapa del diseño (diseño preliminar).  
Para la presente investigación, se acudió a la revisión de fuentes de tipo primaria, es decir, 
libros, tesis similares y artículos de investigación. Esto debido a que el diseño de aviones 
involucra la fusión de cuatro materias principales dentro de la ingeniería aeronáutica las cuales 
son: aerodinámica, dinámica de vuelo, propulsión y estructuras. Cabe mencionar que cada 
una de ellas requiere un análisis completo y detallado; por lo que para razones de tiempo y 
continuidad se asumirán algunos valores empíricos establecidos dentro de cada materia. 
El alcance de la investigación es el de obtener resultados concretos que reflejen el diseño 
conceptual de un avión de entrenamiento militar intermedio – avanzado. Finalmente las 
limitaciones que presenta este trabajo son: la poca disponibilidad de especificaciones técnicas 




veloz, pues nos confiamos del uso del software AutoCad el cual toma más tiempo; y los 
relativamente escasos trabajos de investigación enfocados en el diseño conceptual de un 











ANTECEDENTES DE LA INVESTIGACIÓN 
Para iniciarse en el proceso de diseño de una aeronave es importante conocer que esta es 
una disciplina de la ingeniería aeronáutica que guarda relación con asignaturas como 
aerodinámica, estructuras, propulsión y dinámica de vuelo. En este proceso, el diseñador es 
conocedor de las asignaturas mencionadas, pero no pasará mucho tiempo realizando un 
análisis detallado. Un diseñador invierte su tiempo haciendo algo que se llama “modelo”, lo 
cual no es más que crear la descripción geométrica de un objeto que se va a construir [1]. Este 
proceso se centra solo en el cálculo geométrico y algunas modificaciones en cuanto a 
aerodinámica, estructura, y demás parámetros, que el diseñador cree conveniente aplicar al 
avión resultado de los demás tomados como referencia. En este libro el autor plantea una 
metodología solida que se ve a través de su contenido, en el que no solo presenta material 
teórico, sino que también tablas y figuras que ayudan a entender de manera gráfica el proceso 
de diseño. 
El trabajo la investigación se centrará en la primera fase; diseño conceptual. Previamente es 
necesario ya tener en consideración las características que ha de requerir el nuevo avión, 
¿Qué tan rápido?, ¿Qué tan pesado?, ¿Cuál será la distancia de despegue y aterrizaje?, ¿Cuál 
será el alcance?, etc. Son algunas de las preguntas que debe hacerse el diseñador para poder 
plantear un nuevo concepto de avión. Una vez planteadas las preguntas, el diseñador ya está 
inmerso en la primera fase, por ejemplo, para responder a la primera pregunta: ¿Qué tan 
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rápido?, debemos definir la misión de la aeronave, el peso de despegue, y la cantidad de 
motores. De igual forma para las demás, se asocian conceptos y se obtiene una respuesta 
múltiple. Es aquí donde se establecen especificaciones como tipo de avión (pistón, 
turbopropulsor, turbojet, etc.), aviónica, capacidad de carga, confort de los ocupantes, 
ergonomía, componentes aerodinámicos (flaps, slats, etc.), facilidad de fabricación, 
mantenibilidad de la aeronave, estimación inicial del costo e incluso la estética [2]. Todo 
comienza con formularse simples preguntas como: ¿Cómo quiero que sea el nuevo avión?, y 
de acuerdo a ello, definir qué componente se adecua mejor para desarrollar determinada 
función, y especificarlo con información técnica. Además, cabe mencionar que a medida que 
se va profundizando el análisis, nuevas ideas y problemas surgirán debido a que el proceso 
es muy fluido y cambiante. 
En muchos casos el diseñador plantea que el éxito de un avión dependerá del éxito del diseño 
del ala. Esta frase tiene mucho sentido ya que se sabe que el perfil alar debe ser 
cuidadosamente seleccionado para cada tipo de aeronave. Este perfil determina en gran 
medida el coeficiente de sustentación, coeficiente de resistencia, eficiencia aerodinámica, etc. 
y su influencia sobre el diseño; es por ello que se hacen diversos análisis de posibles 
imperfecciones ya que estas modificarán en gran medida ciertos parámetros previos y 
teóricamente establecidos, los cuales no se pueden permitir [3]. El autor de la tesis 
referenciada se centra explícitamente en el problema que representa un mal diseño de perfiles, 
y como afecta en las distintas características aerodinámicas de la aeronave, que si bien no es 
el tema central de el trabajo de investigación, representa un gran cambio en la parte final del 
análisis de resultados, puesto que estos parámetros aerodinámicos afectan directamente al 
cálculo del avión. Por ello se tendrá especial cuidado en el procedimiento final de este trabajo. 
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En [4] los autores desarrollaron el diseño conceptual y parte de un diseño preliminar para un 
avión turbohélice de categoría transporte comercial y regional. El proceso de diseño para esta 
aeronave fue llevado a cabo por fases, comenzando por el diseño conceptual para luego 
concluir con el preliminar. Estos conceptos se explicarán con mayor detalle en el marco teórico.  
El avión diseñado posee una capacidad de transportar 85 pasajeros. 
La metodología que se usó consiste en definir parámetros de referencia como superficies, 
velocidad, peso de despegue, altura de vuelo, etc.  Y esto fue tomado de treinta aviones 
similares al avión en diseño, entre los cuales están: ATR 72, EMBRAER ERJ 175 
BOMBARDIER CRJ 200, FOKKER 50 y MITSUBISHI MRJ 70. Una vez obtenido éstos valores 
(valores promedios), se procedió a realizar el cálculo para cada uno de los componentes del 
avión (ala, fuselaje, cola, tren de aterrizaje y planta motriz). Para la realización de estos 
cálculos, fue necesario el uso de fórmulas y realizar un análisis de las diversas configuraciones 
existentes para los componentes mencionados, y seleccionar el que mejor se adecua a los 
requerimientos del avión. Todo este procedimiento corresponde al diseño conceptual. 
 En la segunda parte (diseño preliminar) se llevó a cabo la evaluación de la aeronave 
(performance), esto a través de graficas de comportamiento, y además se plasmó los 
parámetros geométricos obtenidos del avión en un sólido en 3D.   Al final de la investigación 
se pudo concluir que la selección del perfil alar es el paso más importante, ya que de este 
parámetro se definen los coeficientes de sustentación y resistencia (cantidad de sustentación 
y arrastre que va a generar el avión a diferentes alturas), la velocidad de pérdida, velocidad 
máxima, etc. Además, se determinó que una configuración de cola en “T” es la más óptima 
para este tipo de avión, ya que los estabilizadores horizontales quedan fuera del alcance del 
chorro (flujo perturbado) que generan los dos motores turbohélice.  
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Según lo visto en [5], la estructura del diseño describe un orden a seguir, primero se desarrolla 
el diseño conceptual, luego el preliminar y finalmente el diseño detallado. Además, en ella se 
aprecia la metodología que se usará para el caso de esta investigación. La diferencia recae 
en el número de aeronaves similares (cuatro para nuestro caso) y la parte del diseño 
preliminar, el cual no abordaremos. Sólo se analizará algunos de los procedimientos más 
importantes de la performance los cuales son las velocidades de pérdida en diferentes 
configuraciones de flasps, distancias de despegue y aterrizaje, y coeficientes de sustentación 
y resistencia. 
En [5] el autor propone un diseño conceptual y preliminar para un avión comercial de gran 
capacidad de carga. La metodología  usada es la misma desarrollada en [4]. Las aeronaves 
que el autor usó como referencia son los siguientes: DOUGLAS CD-10, TRISTAR L-1011, 
BOEING 747, AIRBUS A380, ANTONOV 225, entre otras. El procedimiento de cálculo que 
describe esta investigación es la misma que para el caso anterior y el de este proyecto.  
Algunos de los requerimientos para este avión comercial de gran tamaño son: consideración 
de un espacio lo suficientemente grande para permitir el despegue y aterrizaje del avión, así 
como para realizar los mantenimientos correspondientes a sus sistemas y componentes.  
Además, de una fuente de potencia necesaria para elevar un avión con 1000 pasajeros.  Luego 
de un análisis minucioso de las configuraciones de los componentes, el autor procedió a las 
selecciones de estos, los cuales formaron parte del nuevo diseño. El plano alar de diseño 
óptimo para este avión es de tipo “box-wing” con configuración cantiléver. La configuración de 
la cola se le conoce como segundo plano alar, y este tiene una forma de “n”. La fuerza motriz 
está conformada por tres motores turbo - fan, ubicados sobre el segundo plano alar (cola). En 
parte de diseño preliminar, las configuraciones mencionadas permiten cumplir con los 
requerimientos de performance para esta aeronave. El autor nos ofrece un ejemplo más de la 
metodología que usaremos para esta investigación.  Además, se puede concluir que es 
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necesario analizar los requerimientos de cada componente, y en base a ello seleccionar la 
configuración más adecuada. Como ya se mencionó anteriormente, esta investigación excluye 
la parte de diseño preliminar, esto involucra que se desarrollará una mínima parte de la 
performance. 
Para concluir, de las tesis [4] y [5], que son las de mayor referencia para el trabajo, se rescata 
la manera en como presentan la metodología que, aunque no se detalla, es llevada de manera 





























2.1. Conceptos de diseño  
2.1.1. Diseño de aeronaves  
El diseño de aeronaves, es una rama de la ingeniería aeronáutica, la cual consiste en crear un 
nuevo modelo de aeronave. El diseño comienza con el reconocimiento o la aparición de una 
“necesidad” que requiere ser atendida, y esta proviene de un determinado cliente (civil y/o 
militar). El llevar a cabo este proceso involucra plasmar los conocimientos previamente 
adquiridos por el diseñador como: aerodinámica, estructuras, mecánica de vuelo y propulsión. 
Para que su aplicación y análisis en conjunto permita obtener una propuesta viable de 
aeronave.  El proceso de diseño se divide en tres grandes fases: diseño conceptual, diseño 
preliminar y diseño detallado. 
2.1.2. Diseño conceptual  
Es la primera fase del diseño de aviones, en la cual los involucrados se plantean preguntas 
sobre cómo quieren que sea la nueva aeronave: misión, peso de despegue y performance, 
para posteriormente analizar y definir los requerimientos. Esta fase se caracteriza por ser la 
más cambiante e iterativa, es decir, aquí se empieza a plasmar las exigencias de diseño para 
obtener un bosquejo inicial, y conforme los participantes emiten e intercambian ideas de 
solución, aparecen nuevos problemas que deben ser contemplados. En esta fase, es 
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necesario realizar modificaciones y adecuaciones respecto a los requerimientos iniciales, de 
tal forma que se obtenga un concepto viable de aeronave, puesto que será mucho más difícil 
realizar cambios cuando el proceso esté en una etapa avanzada. 
2.1.3. Diseño preliminar 
En esta fase se llevan a cabo ciertos cambios respecto a la configuración establecida en el 
diseño conceptual, ya que se realizará un análisis más profundo de los diversos sistemas que 
componen la aeronave y es la última etapa donde se es permitido realizar modificaciones de 
los requerimientos.  Durante esta etapa, el diseñador y los especialistas (si es que hubiese) 
en control de vuelo, estructuras y trenes de aterrizaje procederán a diseñar y realizar un 
análisis de su campo correspondiente en la aeronave. El desarrollo de estas actividades toma 
lugar en laboratorios de prueba como los túneles de viento. Además, se hace uso de 
programas computacionales para los cálculos aerodinámicos y softwares de Diseño Asistido 
por Computadora (CAD) para el análisis del comportamiento del fluido sobre la superficie del 
avión, así como los sistemas de propulsión. Cabe resaltar, que en esta fase se desarrolla el 
“lofting” o modelamiento matemático de la superficie del avión (cubierta), este paso es muy 
importante y debe realizarse con altos grados de precisión, para que el acoplamiento de las 
partes del avión sea exacto, esto de haber sido desarrollado por diferentes especialistas. Esta 
fase debe dejar las bases necesarias para poder pasar a la etapa siguiente. 
2.1.4. Diseño detallado 
En la última etapa, se diseña y analiza detalladamente los sistemas, componentes, 
subcomponentes y unidades que conformarán la aeronave. El objetivo es realizar los 
respectivos planos para cada ítem mencionado, y posteriormente enviarlos a la manufacturera.   
Además, en esta fase, hay una etapa llamada diseño de producción, la cual consiste en 
establecer cómo la aeronave será fabricada, desde los acoplamientos más simples hasta el 
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proceso de ensamblaje final. Es importante mencionar que los productores deben y/o 
requieren adecuar la fabricación de algunos componentes a limitaciones manufactureras y, 
por ende, el peso y performance del avión pueden verse ligeramente modificados, para 
beneficio o desventaja. Pero los requerimientos iniciales varían minúsculamente. El diseño 
detallado, y el proceso de diseño en conjunto, terminan con la fabricación de la aeronave. 
2.2. Configuración del ala 
La superficie que soporta toda la carga dinámica del avión es llamada “ala”, cuyas 
características aerodinámicas se verán afectadas por la forma de la sección del ala [6]. Esta 
es una estructura que está conformada principalmente por largueros; que son la estructura 
principal en el ala y que atraviesa la envergadura del avión, larguerillos; finas barras de 
madera, metal u otro material que unen las costillas, y costillas, que se encargan de darle 
resistencia a la torsión además de la forma del perfil del ala. Todos estos elementos cubiertos 
por un revestimiento. 
Esta estructura también es la principal generadora de sustentación, la cual se genera 
esencialmente por la diferencia de presiones basándose en el principio de Bernoulli. 
Figura 1. Un esquema simple de una estructura típica del ala. [2] 
 
Superficie del ala          (𝑆) 
Envergadura del ala     (𝑏) 
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Cuerda inicial del ala    (Cr) 
Cuerda final del ala      (Ct)  
Flecha del ala               (𝛬) 
Ángulo diedro               (𝛤) 




(𝐶𝑟 + 𝐶𝑡 −
𝐶𝑟 𝐶𝑡
𝐶𝑟+ 𝐶𝑡
)                                                      (1) 






                                                                 (2) 
𝑋𝐶𝐴𝑀 = tan(𝛬)                                                                     (3) 
En la figura 2 se puede ver la ubicación de la cuerda aerodinámica media  (𝐶𝐴𝑀)  





                                                                                (4) 




                                                                          (6) 
𝐶𝑡 = 𝜆 𝐶𝑟                                                                             (7) 
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Es importante mencionar que existen alas conformadas por dos o más secciones de diferente 
geometría. En tales casos el cálculo de la cuerda aerodinámica media (𝐶𝐴𝑀) se hace de 
manera independiente para cada una, utilizando las fórmulas correspondientes propuestas en 
la metodología de [1].  
2.2.1. Carga alar 
La carga alar es la relación existente entre el peso de despegue del avión sobre la superficie 




)                                                                           (8) 
2.2.2. Perfil alar 
El perfil es el elemento más importante de una aeronave, ya que este definirá en qué 
proporción se producirá la sustentación. Este está ligado y/o afecta directamente a la velocidad 
crucero, distancias de despegue y aterrizaje, velocidad de entrada en pérdida y la eficiencia 
aerodinámica en general durante todas las fases de vuelo [1]. Se define como la sección de 
ala cortada por un plano paralelo a la cuerda de esta [7]. 
En la figura 3, se muestra los parámetros geométricos de un perfil. 
2.2.3. Tipos de perfiles aerodinámicos 




                                                                  (9) 
a. Perfil simétrico 
Un perfil simétrico es un perfil sin combadura, es decir, la línea de cuerda media y la línea 
cuerda coinciden. Esto deja ver que ambas partes del perfil, extradós e intradós, son un reflejo 
uno del otro. Esto genera una reducción en el costo y trabajo de fabricación debido a su 
simplicidad frente al perfil asimétrico [7]. 
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Figura 3. Geometría del perfil alar. [1]  
 
b. Perfil asimétrico 
Por otra parte, un perfil asimétrico será aquel en el que el intradós y extradós sean distintos. 
Lo que por consiguiente aumentará el costo y trabajo de fabricación frente al perfil simétrico; 
no obstante, este generará una mayor fuerza de sustentación [7]. 
2.2.4. Geometría del ala 
a. Alargamiento 
En la figura 4 se aprecian diferentes curvas para diferentes valores de alargamiento. La 
explicación es que a menor alargamiento se pueden conseguir mayores angulos de ataque. 
Sin embargo los rangos del coeficiente de sustentación, en la que la aeronave va a 
comportarse, disminuirán; mientras que a mayor alargamiento, se conseguirán mayores 
valores para el coeficiente de sustentación, pero con la penalización de que los ángulos de 
ataque del avión serán inferiores.} 




                                                                                  (10)  





En la figura 5 se muestra la distribución de sustentación a lo largo del ala, en donde un 
mayor estrechamiento tiene una distribución más uniforme que un menor estrechamiento. 
También se muestra que un ala elipitca, es el tipo de ala más eficiente en cuanto a 
distribución de sustentación, sin embargo es de conocimiento que este tipo de ala es la de 
mayor complejidad para diseñar y construir. 
Figura 5. Efectos del estrechamiento en la distribución de la sustentación. [1] 
 






                                                                               (11)  
2.2.5. Posición del ala 
a. Ala alta 
Las ventajas del uso del ala alta en los aviones son las siguientes: 
▪ El peso de la aeronave por debajo del ala brinda mayor estabilidad a la aeronave. 
▪ Permite colocar el fuselaje cerca de la superficie para facilitar la carga y descarga del avión. 
▪ Ofrece un gran campo de visión hacia abajo. 
▪ El efecto suelo es menos efectivo en esta configuración. 
Las desventajas son las siguientes: 
▪ El uso de “struts” añade una resistencia parásita al avance. 
▪ Colocar el ala por sobre el fuselaje aumentará el área frontal, lo que ocasionará resistencia. 
▪ El fuselaje debe ser reforzado (más peso) para que soporte las cargas del tren de aterrizaje. 
b. Ala media 
Las ventajas del uso del ala media en los aviones son las siguientes: 
▪ En aviones de combate les permite llevar armamento por debajo de las alas. 
▪ Es superior a otras configuraciones para realizar maniobras acrobáticas. 
▪ Mayores velocidades y giros sobre el eje longitudinal del avión. 
Las desventajas son las siguientes: 
▪ Operaciones sobre pistas no preparadas son restringidas en cierto grado. 
▪ No se usa en aviones de pasajeros, ya que penetraría el fuselaje ocupando parte de la 
cabina e impidiendo el paso entre cabinas delantera y trasera. 
c. Ala baja 
Las ventajas del uso del ala media en los aviones son las siguientes: 
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▪ Campo visual completo hacia arriba. 
▪ Seguridad para configuraciones de pasajeros 
Las desventajas son las siguientes: 
▪ Poca visibilidad hacia abajo. 
▪ Necesita un sistema adicional para bombear combustible de las alas. 
▪ Soporta el efecto suelo más que otras configuraciones. 
▪ Soporta el peso sobre las alas en vuelo, por lo que su estabilidad se verá comprometida. 
En la figura 6 se aprecia las diversas configuraciones para la ubicación del ala en la aeronave. 
Figura 6. Nomenclatura de la locación vertical del ala. [2] 
 






• Superficie de los flaps                               (𝑆𝑓𝑙𝑎𝑝) 
• Superficie de los elevadores                     (𝑆𝑒𝑙𝑒)   
• Superficie de rudder                                   (𝑆𝑟𝑢𝑑) 
• Superficie de los alerones                          (𝑆𝑎𝑖𝑙) 
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• Envergadura de los flaps                            (𝑏flap) 




















) = 0.02 − 0.05                                                                 (16)  
2.3. Configuración del fuselaje 
El fuselaje es aquella parte del avión que hace de estructura principal y cuya función principal 
es la de brindar un espacio seguro para pasajeros, tripulación y/o carga. Esta estructura 
también se encarga de ser el soporte principal del resto de componentes del avión, siendo 
esta parte en donde todos tienden a unirse [4]. 
La geometría de un fuselaje es importante para cumplir las necesidades aerodinámicas, así 
como las de capacidad de carga. Esto es una indicación de que la estructura del fuselaje podrá 
variar según la misión que desempeñará. Existen diversas configuraciones de estructuras, sin 
embargo en esta investigación se hará uso de la estructura semimonocasco mostrada en la 
figura 7; la cual es la más usada hoy en día. En este tipo de estructura es que se resuelve el 
asunto del peso por espesor del revestimiento, problema presentado por una estructura 
monocasco, ya que usa cuadernas las cuales dan la forma al fuselaje. Estas son apoyadas 
por larguerillos y largueros, los cuales unen las cuadernas longitudinalemente.  
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Figura 7. Estructura semimonocasco. [8] 
 
A continuación se muestran los principales parámetros del fuselaje 
o Longitud del fuselaje                              (𝑙𝑓𝑢𝑠) 
o Diámetro del fuselaje                             (𝑑𝑓𝑢𝑠) 
o Longitud de la nariz del fuselaje            (𝑙𝑛𝑜𝑠𝑒) 
o Longitud de la cola del fuselaje             (𝑙𝑐𝑜𝑙𝑎) 












) = 0.20 − 0.35                                                              (19) 
En la figura 8 se aprecian las principales medidas de un fuselaje convencional: longitud total, 
longitud de nariz y longitud de cola. 




2.4. Configuración del empenaje 
La aeronave posee un elemento principal que permite controlar su estabilidad, el cual es 
conocido como la cola del avión o empenaje. El empenaje está compuesto por dos superficies: 
el estabilizador horizontal y el estabilizador vertical [8]. Además de ello, existen elementos que 
conforman o están dentro de estas superficies, y ayudan a cumplir con la función de la cola.  
El timón de profundidad es parte del estabilizador horizontal y el timón de dirección conforma 
el estabilizador vertical [4]. 
Estas superficies permiten controlar el movimiento de la aeronave en dos ejes y aportan en su 
estabilidad. El estabilizador horizontal controla el movimiento de la aeronave en el eje 
transversal y sirve de apoyo a la estabilidad longitudinal. Por su parte, el estabilizador vertical 
controla el movimiento de la aeronave en el eje vertical. En conclusión, ambos son los 
generadores de los movimientos de “cabeceo” y “guiñada”, respectivamente.  
2.4.1. Estabilizador horizontal 
Superficie del estabilizador horizontal            (𝑆ℎ) 
Envergadura del estabilizador horizontal       (𝑏ℎ) 
Cuerda inicial del estabilizador horizontal      (𝐶𝑟ℎ) 
Cuerda final del estabilizador horizontal         (𝐶𝑡ℎ) 
Flecha del estabilizador horizontal             (Ʌℎ)   
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                                                                              (22) 








                                                                    (25) 




(𝐶𝑟ℎ + 𝐶𝑡ℎ −
𝐶𝑟ℎ 𝐶𝑡ℎ
𝐶𝑟ℎ+ 𝐶𝑡ℎ






                                                               (28) 




                                                                          (30) 
2.4.2. Estabilizador vertical 
Superficie del estabilizador vertical              (𝑆𝑣) 
Envergadura del estabilizador vertical          (𝑏𝑣) 
Cuerda inicial del estabilizador vertical        (𝐶𝑟𝑣) 
Cuerda final del estabilizador vertical           (𝐶𝑡𝑣) 
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Flecha del estabilizador vertical             (Ʌ𝑣)   













                                                                              (33) 








                                                                    (36) 




(𝐶𝑟𝑣 + 𝐶𝑡𝑣 −
𝐶𝑟𝑣 𝐶𝑡𝑣
𝐶𝑟𝑣+ 𝐶𝑡𝑣






                                                              (39) 




                                                                           (41) 
2.4.3. Tipos de cola 
Existen diferentes tipos de cola para los diferentes empenajes de aviones, estos van a estar 
determinados por la finalidad de la aeronave, en otras palabras, su misión. La visión del 
diseñador y sus conocimientos son de gran ayuda en esta parte del diseño, en donde la 
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selección de un tipo de cola influirá en gran parte el desempeño de la aeronave, tanto como 
en el proceso de diseño. Para el caso de esta investigación, se optará por un diseño “clásico” 
en donde la cola tipo “T invertida” es la mejor opción para un avión de entrenamiento. 
Figura 9. Variantes del empenaje. [1] 
 
2.5. Configuración del tren de aterrizaje 
Se le conoce como tren de aterrizaje al sistema conformado por las ruedas, neumáticos y 
estructuras de apoyo (“flotadores”, para algunos casos), que están ubicados a ambos lados 
del eje longitudinal (trenes principales) y que soportan el peso distribuido de avión. 
El tren de aterrizaje es uno de los componentes más importantes del avión, ya que este es el 
encargado de movilizar a la aeronave en tierra y soportar todo el peso de este. Esta última 
característica conlleva a que la estructura del tren esté sometida a esfuerzos y cargas, por lo 
que es propenso a sufrir desgaste por fatiga. Afortunadamente, hoy en día existen sistemas 
que permiten monitorear la estructura del tren de aterrizaje y anticiparse a una posible falla.  
En [9], los autores proponen un sistema de monitoreo de salud estructural (SHM, por sus siglas 
en inglés), el cual permite hacer diagnósticos de estado, medición de cargas, cálculos de peso 
y balance, todo esto en puntos específicos del tren de aterrizaje y a través de algoritmos de 
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detección. Estos procedimientos  se logran gracias a la incorporación de sensores en la 
estructura del tren durante el ensamblaje inicial. 
Según lo mencionado  en [9], la función de este sistema es analizar la vida útil y la tendencia 
que tendrán los componentes,  en función a las  cargas y esfuerzos que soportan. La 
implementación de este sistema será de gran importancia en las fases de diseño preliminar y 
detallado, ya que durante estas se hace un  análisis más minucioso de cada componente del 
avión. Finalmente tratándose de una primera etapa de diseño, se considerará un tren tipo 
triciclo que es la configuración más usada, ya que sus ventajas priman sobre sus deficiencias. 
Tiene dos ruedas principales ubicadas detrás del centro de gravedad y una rueda principal 
ubicada delante de este, justo debajo de la nariz del avión. Esta distribución triangular hace 
que su desplazamiento en tierra sea más estable [1]. 
En la figura 10 se muestran los diferentes tipos de trenes de aterrizaje. 
Figura 10. Ejemplos de configuraciones de trenes de aterrizaje. [2] 
 
2.5.1. Principales parámetros del tren de aterrizaje 
Los principales parámetros del tren son: 
Base del tren                                (𝐵𝑡𝑟𝑒𝑛) 
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Track del tren                               (𝑇𝑡𝑟𝑒𝑛)  
Altura del tren                               (ℎ𝑡𝑟𝑒𝑛) 
2.6. Resistencia al avance 
La resistencia es una fuera contraria al movimiento de un cuerpo, y que para términos de este 
trabajo será dicha fuerza opuesta al desplazamiento del avión. Esta fuerza se expresa de 




 𝜌 𝑉2 𝑆 𝐶𝐷                                                                      (42) 
Esta fuerza se divide principalmente en dos tipos. 
2.6.1. Tipos de resistencia  
a. Resistencia parásita  
Es aquella resistencia que no es dependiente de la producción de sustentación [10]. Se puede 
definir también como la resistencia que es producida por componentes que no aportan en la 
generación de sustentación. Se representa como 𝐶𝐷𝑜 
b. Resistencia inducida 
Definida como la resistencia que deriva directamente de la producción de sustentación [10]. 
En este caso es producida por la existencia de una diferencia de presiones en el ala, lo que 
genera vórtices en los tips del ala. Se expresa matemáticamente como la multiplicación del 
factor 𝑘 y el  𝐶𝐿 elevado al cuadrado. (𝐶𝐷𝑖 = 𝐾 ∗ 𝐶𝐿
2) 
2.7. Curva polar  
Indica la máxima eficiencia aerodinámica trazando una tangente a la curva desde el origen. 
Se muestra en la figura 12. 
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2.7.1. Eficiencia aerodinámica  
Es una característica del avión que relaciona los coeficientes de sustentación y resistencia y 
que depende de la configuración de la aeronave (envergadura y superficie mojada/ resistencia 
parasita e inducida). 
En la figura 12 se muestran los valores de 𝐶𝐷 y 𝐶𝐿 en donde se muestra una curva que 
simboliza el cambio de un valor respecto a otro. 
Existe además un parámetro al que se le denomina como máxima eficiencia 
aerodinámica((𝐿 𝐷⁄ )𝑚á𝑥
), y que se señala en la figura 11. 
Figura 11. Curva polar. [1] 
 
La polar se expresa matemáticamente como: 




                                                                          (43) 
2.8. Numero de Reynolds  
El número de Reynolds (Re) es una medida adimensional que relaciona las fuerzas de inercia 
y las fuerzas viscosas en un fluido. Su importancia se presenta principalmente en el análisis 
de la capa límite [2]. 
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El valor resultante determina si un fluido es laminar o turbulento.  




                                                                           (44) 
Donde: 
𝐿 = longitud de referencia 
𝑉 = velocidad del aire 
𝜌 = densidad del aire 
𝜇 = viscosidad del aire 




                                                                             (45) 
2.9. Número Mach  
El número de Mach, se usa generalmente para expresar la velocidad relativa a la cual se 
mueven los aviones. Pero también es muy usado para definir la velocidad de flujos de fluido 
sobre un perfil.  
Flujo subsónico si el  𝑀 < 1     
Flujo Transónico si el  𝑀 = 1  
Flujo supersónico si el  𝑀 > 1     




                                                                         (46) 
Donde: 
𝑀 = número de Mach  
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𝑉 = velocidad del flujo 
𝑎 = velocidad del sonido local  
Es importante mencionar que la velocidad del sonido dependerá del medio físico en cual se 
transmite.  
2.10. Centro de masa y gravedad  
Se define en [2] el centro de masa como un punto en el espacio de determinado sistema 
(objeto, liquido, gas, etc.), donde la fuerza que actúa en dicho punto, es equivalente a todas 
las fuerzas actuantes en el sistema. Mientras que el centro de gravedad es el punto en el 
espacio donde se genera la fuerza equivalente (resultante) a todas las fuerzas de gravedad 
que actúan en un sistema.  
Para el caso de esta investigación, la aeronave es considerada un cuerpo de aceleración 
constante, por lo que el centro de masa y el centro de gravedad coinciden en el mismo punto.  
Figura 12. Locación del centro de gravedad. [2] 
 







)𝑋𝑁𝑀                                                    (47) 
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Locación del CG desde el tren principal:  
𝑋𝑀 = (1 −
𝑅𝑀
𝑊
)𝑋𝑁𝑀                                                                  (48) 
Donde  
𝑅𝑀 = reacción en el tren principal  
𝑅𝑁 = reacción en el tren de nariz  
𝑊 = peso total de la aeronave 
𝑋𝑀 , 𝑋𝑁  𝑦  𝑋𝑁𝑀 ;  son distancias definidas en la figura 13 
2.11. Centro de presiones  
Es el punto donde se aplica la fuerza resultante de todas las cargas distribuidas actuantes 
sobre un determinado cuerpo, tanto en el eje axial como normal [7]. Es decir, el centro de 
presiones se define como el punto donde la magnitud del momento es igual a cero. 
En un cuerpo que está inmerso en el flujo de un fluido cualquiera, actúan unas cargas debido 
a efectos de la presión, esto hace que se genere una fuerza y momento resultante en dicho 
cuerpo [2].  
Cabe señalar que el comportamiento de las cargas no es uniforme, más por el contrario, son 
aplicados de forma aleatoria y distribuida. La fuerza resultante aplicada sobre el centro de 
presiones, es igual a la suma de todas las cargas actuantes.  
En la figura 13 se puede apreciar la ubicación de la fuerza resultante sobre el centro de 
presiones.  
 









2.12. Peso de despegue 
La estimación del peso inicial es una de las fases  más importantes en el proceso de diseño 
de aviones, ya que a partir de este valor obtenido  es donde se empieza a establecer los 
parámetros (geométricos, aerodinámicos, etc.)  que regirán en la nueva aeronave. 
Para la estimación del peso inicial se debe contar con las consideraciones del sistema de 
propulsión que tendrá la aeronave, ya sea motor de combustión interna (ICE, por sus siglas 
en inglés), motor eléctrico o un sistema híbrido (ICE-electric), ya que su selección estará 
estrictamente relacionada con la performance de la aeronave [11].  
El sistema de propulsión seleccionado para esta investigación será de tipo convencional (ICE), 
por lo que la estimación del peso se hará con los requerimientos que este sistema amerita.  
La estimación del peso de despegue está dada por la siguiente fórmula. 
𝑊0= 𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 +𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 +𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 +𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦                                            (49) 
Donde:  
Peso de despegue                  𝑊0 
Peso de la tripulación            𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 
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Peso de la carga útil               𝑊𝑝𝑎𝑦𝑙𝑜𝑎𝑑 
Peso del combustible             𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙 
Peso vacío del avión               𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 
2.12.1. Tripulación 
Se considera para el peso de la tripulación a todo el personal encargado de la operación del 
avión, independientemente del tipo de avión (de pasajeros, militar, de entrenamiento, carga, 
etc.)  
Cálculo del peso de la tripulación:  
𝑊𝑐𝑟𝑒𝑤 = (85 𝐾𝑐𝑟𝑒𝑤) 𝑛𝑐𝑟𝑒𝑤                                                               (50) 
Donde:  
Coeficiente de peso de la tripulación           𝐾𝑐𝑟𝑒𝑤 
Número de la tripulación                              𝑛𝑐𝑟𝑒𝑤 
Tabla 1. Constante 𝐾 para diferentes tipos de aviones 
  
2.12.2. Peso de la carga útil  
La carga útil está dada por el peso que está capacitada para llevar cada aeronave. 








2.12.3. Estimación de la fracción de combustible 
Para la estimación del peso de combustible, es necesario analizar el consumo que tendrá la 
aeronave en cada fase de vuelo, las cuales son: 
a. Calentamiento y despegue  
𝑊1
𝑊0
= 0,970                                                                             (51) 
Peso al final de la fase de despegue 𝑊1 
b. Ascenso  
𝑊2
𝑊1
= 0,985                                                                            (52) 
Peso al final de la fase de ascenso 𝑊2 












                                                                 (53) 
Donde: 
Peso al final de la fase de crucero de ida                        𝑊3 
Alcance                                                                             𝑅 
Consumo especifico de combustible en crucero              𝐶 
Gravedad                                                                         𝑔 
Velocidad de crucero                                                       𝑉𝑐𝑟 





    












                                                                      (54) 
La figura 14 se halla la superficie mojada (
𝑆𝑤𝑒𝑡
𝑆
) del avión para varios tipos de aeronaves, 
incluida la aeronave a diseñar. 
Figura 14. Valor de superficie mojada en diferentes tipos de aeronaves. [1] 
 
La figura 15 es usada para hallar el (𝐿 𝐷⁄ )𝑚𝑎𝑥
 para distintos tipos de aeronaves, incluido el 
tipo de aeronave a diseñar. 
















                                                                 (55) 
o Estimación del consumo de combustible en crucero: 
𝐶 = 𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟 
𝑉𝑐𝑟
𝑛𝑝




Figura 15. Eficiencia aerodinámica máxima en diferentes tipos de aeronaves. [1] 
 
Donde:  
Consumo de combustible en crucero                                       𝐶 
Consumo especifico de combustible de motor a hélice           𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟  

















Peso al final de la fase de entrenamiento                   𝑊4 
Autonomía  (en segundos)                                           𝐸 





    
















                                                          (58) 
 
o Estimación del consumo de combustible en entrenamiento: 
𝐶 = 𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟 
𝑉𝑙𝑜𝑖𝑡𝑒𝑟
𝑛𝑝
                                                                   (59) 
Dónde:  
Consumo especifico de combustible de motor a hélice          𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟  
Eficiencia de la hélice en entrenamiento                                 𝑛𝑝 
Velocidad de vuelo en entrenamiento                                     𝑉𝑙𝑜𝑖𝑡𝑒𝑟 
e. Crucero de vuelta 















                                                         (53) 
Peso al final de la fase de crucero de vuelta                     𝑊5 
f. Espera 
En esta fase el cálculo de la fracción de peso es similar a la etapa de entrenamiento, con la 
única variación en el tiempo de espera (autonomía).  
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                                                                           (57) 
g. Descenso  
𝑊7
𝑊6
= 1.00                                                                                  (60) 
Peso al final de la fase de descenso     𝑊7 
h. Aterrizaje  
𝑊8
𝑊7
= 0.995                                                                               (61) 
Peso al final de la fase de aterrizaje    𝑊8 
i. Conglomerado de la fracción de peso de combustible 




















                                                    (62) 
Se debe considerar un porcentaje de reserva de combustible del 6% 
𝑊𝑓
𝑊0
= 1.06 (1 −
𝑊8
𝑊0
)                                                                       (63) 








2.12.4. Peso vacío 
𝑊𝑒
𝑊0
= 𝐾 𝐴 𝑊0
𝐶𝑘                                                                               (64) 
Peso vacío de la aeronave    𝑊𝑒 
Tabla 3. Valores de 𝐾 para diferentes materiales de avión. 
 
Tabla 4. 𝐴 y 𝐶𝑘 para distintos aviones. 
 









                                                                  (65) 
2.12.6. Carga alar 
Como ya se mencionó anteriormente, la carga alar es un parámetro que relaciona el peso de 
despegue con la superficie alar. Llamaremos a esta carga alar, la carga alar de referencia. La 
carga alar es un parámetro que varía en cada fase de vuelo, esto debido a las condiciones de 





















Aviación general - monomotor
Agrícola
Hidroavión 






)                                                                                       (8) 
Selección de la carga alar de diseño 
𝑝𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙 = 
𝑝(1) + 𝑝(2) + 𝑝(3) +⋯+ 𝑝(𝑛)
𝑛
                                                      (66) 
Carga alar del avión referencia        (𝑝(𝑛)) 
2.12.7. Carga de potencia 
La carga de potencia es un parámetro que relaciona el peso de la aeronave con la potencia 
del motor. A esta le llamaremos carga de potencia de referencia. Este parámetro muestra la 




)                                                                                   (67) 
Selección de carga de potencia de diseño 
Al igual que para la carga alar, llamaremos a esta relación, la carga potencia de diseño, ya 
que los valores usados son tomados de los aviones de referencia. 
𝑃𝑓𝑖𝑛𝑎𝑙 =
𝑃(1) + 𝑃(2) + 𝑃(3) +⋯+ 𝑃(𝑛)
𝑛
                                                    (68) 
2.13. Performance 
El análisis de la performance es parte vital del diseño de aviones, ya que permite determinar 
la utilidad de la aeronave.  Para aviones con un sistema de propulsión convencional (propulsor 
o reactor), el rendimiento depende de un parámetro en específico; el consumo específico de 
combustible o TSFC (thrust specific fuel consumption); ya que mediante este podemos 
determinar el alcance y la autonomía que tendrá la aeronave [12]. Ademas, en [12] los autores 
proponen una herramienta para el cálculo de la performance de un avión híbrido, el que  usa 
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energía eléctrica y convencional (combustible) como sistema propulsor, la cual consiste en 
introducir dos nuevos parámetros: μ y η. Donde, el primero es un parámetro de hibridización, 
es decir, cuantifica la fracción de empuje generado por recursos eléctricos y lo compara con 
el empuje total producido (recursos eléctricos y convencional). Y el segundo es el parámetro 
de eficiencia eléctrica, este se calcula para cada fase de vuelo.  En [12] concluyeron que para 
requerimientos de corto alcance, la aeronave híbrida es más eficiente. Esto debido que una 
parte considerable del empuje es generado por recursos eléctricos, y por ende se quema 
menos combustible.  
Según lo anterior, podemos establecer que una aeronave es más eficiente cuando consume 
menos combustible, ya que este involucra un descenso en los costos de operación. Esto se 
puede lograr fácilmente con aeronaves que usan dos tipos de sistema propulsión. Para el caso 
de investigación se usará un sistema de propulsión convencional, debido a los requerimientos 
de mediano alcance. Sin embargo no resta la posibilidad de usar un sistema similar el cual se 
analizará con más detalle en las dos últimas fases de diseño. 
2.13.1. Estimación del coeficiente de resistendia parásita (𝑪𝑫𝒐) 




                                                      (69) 
Donde  
𝐶𝐷𝑂(𝑊𝐵)
  Coeficiente de resistencia del ala y fuselaje 
𝐶𝐷𝑂(𝑉)
    Coeficiente de resistencia del estabilizador vertical  
𝐶𝐷𝑂(𝐻)
    Coeficiente de resistencia del estabilizador horizontal  
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                                                               (70) 
Donde  
𝐶𝐷𝑂(𝐵)
 Coeficiente de resistencia del fuselaje 
𝐶𝐷𝑂(𝑊)
Coeficiente de resistencia del ala 
𝑆𝐵       Máxima superficie frontal del fuselaje 
o Cálculo del coeficiente de resistencia parásita del ala (𝑪𝑫𝒐(𝒘)
) 
𝐶𝑟𝑒 = 𝐶𝑟 −
𝐶𝑟 − 𝐶𝑡
𝑏









1 + 𝜆𝑒 + 𝜆𝑒
2
1 + 𝜆𝑒





                                                    (74) 
𝑏𝑒 = 𝑏 − 𝑑𝑓𝑢𝑠                                                                            (75) 
𝑆𝑒𝑥 𝑝𝑙𝑎 = 𝑏𝑒 ∗ (
𝐶𝑟𝑒 + 𝐶𝑡
2
)                                                                (76) 
𝑆𝑤𝑒𝑡𝑤 = 2 ∗ 𝑆𝑒𝑥 𝑝𝑙𝑎 ∗ (1 + 𝐿´ ∗ (
𝑡
𝑐⁄ )𝑎𝑣𝑒𝑔)                                               (77) 
Finalmente se reemplaza todo en: 
𝐶𝐷𝑂(𝑤)





                                             (78) 
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El valor de 𝐿´ está definido en [10] como un multiplicador que toma ciertos valores, que 
dependerán de la locación del espesor máximo del perfil, 1.2 para antes del 30% y 2 para 
después del 30% de la cuerda del ala. 











                                                                (80) 





























                                     (83) 




= 𝐶𝐷𝑓(𝑆ℎ + 𝑆𝑣)
1
𝑆
                                                                  (84) 
2.13.4. Coeficiente de resistencia parásita del avión (𝑪𝑫𝒐) 
El Coeficiente de resistencia del avión considera un 2% para la resistencia por interferencia tal 
como se muestra en la siguiente ecuación:  
𝐶𝐷𝑜 = 1.02 [𝐶𝐷𝑜(𝑊𝐵)
+ 𝐶𝐷𝑜(ℎ𝑣)
]                                                             (85) 
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2.13.5. Coeficiente de 𝑲 para la resistencia inducida del avión   









+ 0.05                                                                (86) 
Donde: 
𝑒𝑤𝑖𝑛𝑔 = 𝑒𝑤𝑖𝑛𝑔(𝛬=0) cos(𝛬 − 5)                                                          (87) 
1
𝑒𝑓𝑢𝑠
= 𝜎𝑓𝑢𝑠  
𝑆𝑓𝑢𝑠
𝑆




                                                                             (89) 
2.13.6. Curva polar del avión  
Se define mediante la siguiente expresión: 
𝐶𝐷 = 𝐶𝐷𝑜 +  𝐾𝐶𝐿
2                                                                       (90) 









                                                                     (91) 
2.13.7. Velocidades de pérdida para diferentes configuraciones del flap  
La velocidad de pérdida es un parámetro en el cual la aeronave perderá la sustentación, lo 




                                                                       (92) 
Como se puede observar en la fórmula existe un parámetro que variará de acuerdo a la 
configuración de flaps en la que se encuentre la aeronave. 
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Tabla 5. Velocidades de pérdida para diferentes coeficientes de sustentación. 
 
La tabla 5 representa una comparación de velocidades de pérdida a diferentes alturas de vuelo 












)                                                         (93) 
𝑊0 Peso al inicio de la fase 
𝑊𝑓 Peso al final de la fase 
Se considera que: 0 




                                                                          (95) 
2.13.9. Distancia de despegue  
La distancia de despegue es un parámetro que nos ayudará a conocer las limitaciones de pista 
que nuestra aeronave tendrá. Existen diversas formas de hallar la distancia de despegue, a 










2𝑆 ∗ (𝜇𝐶𝐿𝑇𝑂 − 𝐶𝐷𝑇𝑂) − 2𝜇𝑊]












𝑉𝐿𝑂 Velocidad de despegue 
𝑉𝐿𝑂 = 1.556  𝑉𝑆                                                                      (97) 
Para 𝑉𝑆 se considerará la mínima velocidad de la tabla 9. 
𝜇 Factor de fricción de la pista  
𝐶𝐿𝑇𝑂 coeficiente de sustentación para el despegue. 
𝐶𝐷𝑇𝑂 coeficiente de resistencia para el despegue. 
𝑃 Potencia para el despegue. 
2.13.10. Distancia de aterrizaje  
Es otro parámetro, así como el anterior, que nos da a conocer la limitación de pista de aterrizaje 
para el avión. Existen también diversas maneras de hallar la distancia de aterrizaje, a 
continuación se verá una de estas. 
𝑆𝐿𝐺 = 𝑆𝐹+𝑆𝐹𝑅 + 𝑆𝐵𝑅                                                                     (98) 
Donde: 
𝑆𝐹 Distancia cubierta durante el flare 
𝑆𝐹𝑅 Distancia del free roll (1 segundo después del touch – down) 
𝑆𝐵𝑅 Distancia de frenado 
𝑆𝐹 = 0.1512 ∗ 𝑉𝑆
2 ∗ sin𝜃𝑎𝑝𝑝                                                            (99) 
𝑆𝐹𝑅 = 𝑉𝑇𝐷                                                                            (100) 





√2 ∗ 𝜂𝑝 ∗ 746.25 ∗ (0.4 ∗ 𝑃)
𝑉𝐵𝑅
− 𝐷 − 𝜇(𝑊 − 𝐿)]
                                  (102) 
42 
 
𝑉𝐵𝑅 = 1.1 ∗ 𝑉𝑆                                                                       (103) 
Es importante mencionar que los parámetros de 𝐿 y 𝐷 se hallan teniendo como referencia, otro 















































MÉTODO DE INVESTIGACIÓN 
3.1. Análisis de diseño del avión de referencia 
En esta tercera etapa, se analiza los pormenores de las tres vistas del avión (es) tomados 
como referencia.  Tales aviones son los siguientes: 
- Beechcraft T6-II 
- KT-1 Woongbi 
- Embraer - 314 Super tucano 
- Pilatus PC-21 
En la figura 17, se puede apreciar las tres vistas de uno de los aviones mencionados (Super 
Tucano).  




De las tres vistas se extraen una serie de parámetros principales como: 𝑆, 𝑏, 𝐶𝑟, 𝐶𝑡, 𝛬 y 𝛤.  La 
superficie alar (𝑆) es igual a 16.73 𝑚2, la envergadura (𝑏) es igual a 10.16 𝑚, la cuerda raíz 
(𝐶𝑟) es igual a 2.18 𝑚, la cuerda de punta (𝐶𝑡) es igual a 1.02 𝑚, el ángulo flecha (𝛬) es igual 
a 5.75° y el ángulo diedro (𝛤) es igual a 7.5°. Estos valores obtenidos son un promedio de las 
cuatro aeronaves en discusión. Posteriormente, se efectúan los respectivos cálculos para 
obtener aquellos que están definidos por fórmulas. Cabe resaltar que las unidades con las que 
se trabajará están en el sistema internacional 
Estos valores pueden ser observados en el anexo 3 tabla A – 1, así como en la tabla del 
análisis estadístico que se detallará más adelante. 
3.1.1. Ala 
- Se calcula el alargamiento del ala con la fórmula 10. El valor obtenido para 𝐴 es igual a 6.17  
- Se calcula el estrechamiento del ala con la fórmula 11. El valor hallado para 𝜆 es igual a 
0.47 
- La cuerda aerodinámica media (𝐶𝐶𝐴𝑀) y su posición en el eje "𝑍" 𝑦 "𝑋" están dadas por las 
fórmulas 1, 2 y 3 respectivamente. El valor obtenido para 𝐶𝐶𝐴𝑀 es igual a 1.67 𝑚 , la posición 
en el eje “𝑍” es igual a 2.23 𝑚 y la posición en el eje "𝑋" resulta igual a 0.1 𝑚 
3.1.2. Superficies de control  
Se procede a hallar el área de las superficies principales del avión usando las tres vistas de la 
aeronave. Se puede hacer mediante un trazado a mano o con la ayuda del software de diseño 
asistido (AutoCAD).  
El área de estas superficies es diferente para cada aeronave, y además se trabajará con la 
superficie original de cada avión (No el promedio de las cuatro). 
- Se halla la relación 12 para cada avión y se obtiene un promedio, el cual es igual a 0.13   
- Se halla la relación 14 para cada avión y se obtiene un promedio, el cual es igual a 0.47 
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- Se halla la relación 15 para cada avión y se obtiene un promedio, el cual es igual a 0.49 
- Se halla la relación 16 para cada avión y se obtiene un promedio, el cual es igual a 0.08 
3.1.3. Estabilizadores  
3.1.3.1. Estabilizador horizontal 
- Se selecciona los parámetros principales al igual que para el ala: 𝑆ℎ, 𝑏ℎ, 𝐶𝑟ℎ, 𝐶𝑡ℎ, 𝛬ℎ y 𝛤ℎ.  
La superficie (𝑆ℎ) es igual a 3.58 𝑚
2, la envergadura (𝑏ℎ) es igual a 4.12 𝑚, la cuerda raíz 
(𝐶𝑟ℎ) es igual a 1.24 𝑚, la cuerda de punta (𝐶𝑡ℎ) es igual a 0.71 𝑚, el ángulo flecha (𝛬ℎ) es 
igual a 5°. Estos valores obtenidos son un promedio de las cuatro aeronaves en discusión. 
- Se calcula la relación 20, el cual resulta igual a 0.21  
- Se calcula el alargamiento del estabilizador horizontal (𝐴ℎ) con la fórmula 22. Este resulta 
igual a 4.75 
- Se calcula el estrechamiento del estabilizador horizontal (𝜆ℎ) con la fórmula 24, y este 
resulta igual a 0.57 
- La cuerda aerodinámica media del estabilizador horizontal (𝐶𝐴𝑀ℎ)  se calcula con la fórmula 
27, y es igual a 0.99 𝑚  
- La posición de la cuerda aerodinámica media del estabilizador horizontal  en los eje 
"𝑍" 𝑦 "𝑋" se calcula con las fórmulas 28 y 29.  El valor obtenido para 𝑍𝐶𝐴𝑀ℎ  es igual a 0.94 𝑚, 
mientras que  𝑋𝐶𝐴𝑀ℎ es igual a 0.09 𝑚 
- Estos parámetros se aprecian en el anexo 3 tabla A – 2. 
3.1.3.2. Estabilizador vertical 
- Se seleciona los parámetros principales del estabilizador vertical: 𝑆𝑣, 𝑏𝑣, 𝐶𝑟𝑣, 𝐶𝑣ℎ, 𝛬𝑣 y 𝛤𝑣.  
La superficie (𝑆𝑣) es igual a 3.05 𝑚
2, la envergadura (𝑏𝑣) es igual a 2.61 𝑚, la cuerda raíz 
(𝐶𝑟𝑣) es igual a 2.24 𝑚, la cuerda de punta (𝐶𝑡𝑣) es igual a 0.76 𝑚, el ángulo flecha (𝛬𝑣) es 
igual a 28°. Estos valores obtenidos son un promedio de las cuatro aeronaves en discusión. 
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- Se calcula la relación 31 y resulta igual a 0.18 
- Se calcula el alargamiento del estabilizador vertical (𝐴𝑣) mediante la fórmula 33 y este es 
igual a 2.22 
- Se calcula el estrechamiento del estabilizador vertical (𝜆𝑣) con la fórmula 35 y resulta 
igual a 0.34 
- La cuerda aerodinámica media del estabilizador vertical (𝐶𝐴𝑀𝑣)  se halla con la fórmula 38 
y resulta igual a 1.62 𝑚 
- La posición de la cuerda aerodinámica media del estabilizador vertical  en los eje "𝑍" 𝑦 "𝑋" 
se calcula con las fórmulas 39 y 40.  El valor obtenido para 𝑍𝐶𝐴𝑀𝑣  es igual a 0.54 𝑚, mientras 
que  𝑋𝐶𝐴𝑀𝑣 es igual a 0.53 𝑚 
- Estos parámetros se aprecian en el anexo 3 tabla A – 3. 
3.1.4. Fuselaje 
Se trabajará con los datos originales de cada avión (no el promedio de las cuatro). 
- Se procede a calcular la relación 17 para cada avión de referencia y se obtinene el 
promedio. Esta relación promedio es igual a 1.07  
- Se halla la relación 18 para cada avión y se obtiene un promedio, el cual es igual a 10.75   
- Se calcula la relación 19 para cada avión de referencia y se obtinene el promedio. Esta 
relación promedio es igual a 0.2 
- Estas relaciones se muestran en el anexo 3 tabla A – 6. 
3.1.5. Propulsión 
Para esta etapa, procedemos a mencionar la especificación técnica más importante del motor: 
la potencia total del motor (𝑃), el cuál es igual a 829.25 𝐾𝑊. Esta potencia es un promedio de 
las plantas motrices de las cuatro aeronaves de referencia. Otras características se ven en el 
anexo 3 tabla A – 4. 
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3.1.6. Análisis estadístico 
Tabla 6. Análisis estadístico de los aviones de referencia. [14] 
  
AVIÓN 1                              
KAI KT-1 Woongbi 
AVIÓN 2                     
PILATUS PC-21 
AVIÓN 3 Embraer EMB 
314 Super Tucano 
AVIÓN 4 Beechcraft 
T-6 Texan II 
PROMEDIO 
DIMENSIONS 
EXTERNAL           
Wing span 10.59 m 8.77 m 11.14 m 10.13 m 10.16 m 
Wing chord           
Raiz 2.06 m   2.30 m   2.18 m 
Tip 0.97 m   1.07 m   1.02 m 
Longitud 10.26 m 11.19 m 11.42 m 10.13 m 10.75 m 
Tailplane span 4.17 m 4.00 m 4.66 m 3.67 m 4.12 m 
Cuerda raiz E.H.   1.23 m 1.25 m   1.24 m 
Cuerda tip E.H.   0.60 m 0.81 m   0.71 m 
Fin span   2.64 m 2.57 m   2.61 m 
Cuerda raiz E.V.   2.04 m 2.43 m   2.24 m 
Cuerda tip E.V.   0.77 m 0.74 m   0.76 m 
Ancho de la cabina 1.00 m 1.01 m 1.00 m   1.00 m 
Ángulo diedro 8 ° 6 ° 7 ° 9 ° 7.50 ° 
Ángulo fleche 3 ° 12 ° 4 ° 4 ° 5.75 ° 
AREAS           
Wing cross 16.01 m^2 15.22 m^2 19.40 m^2 16.29 m^2 16.73 m^2 
Ailerons (total, incl 
tabs) 1.11 m^2 0.80 m^2 1.97 m^2 1.57 m^2 1.36 m^2 
Trailing edges flaps 
(total) 2.22 m^2   2.58 m^2 1.77 m^2 2.19 m^2 
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Est. vertical 1.35 m^2 3.70 m^2 4.10 m^2   3.05 m^2 
Rudder (incl tabs) 0.88 m^2   1.38 m^2 0.90 m^2 1.05 m^2 
Est. Horizontal 2.32 m^2 3.66 m^2 4.77 m^2   3.58 m^2 
Elevators (incl tabs) 1.19 m^2   2.00 m^2 1.60 m^2 1.60 m^2 
WEIGHTS AND 
LOADING           
Weight empty 1,910.00 kg 2,250.00 kg 2,420.00 kg 2,136.00 kg 2,179.00 kg 
Max fuel weight 408.00 kg   538.00 kg 499.00 kg 481.67 kg 
Max T-O and landing 
weight 3,205.00 kg 3,100.00 kg 3,190.00 kg 2,948.00 kg 3,110.75 kg 
Max wing loading 200.2 kg/m^2 203.7 kg/m^2 164.4 kg/m^2 181.0 kg/m^2 
187.3 
kg/m^2 
Max power loading 4.5 kg/kw 3.6 kg/kw 3.3 kg/kw 3.6 kg/kw 3.7 kg/kw 
PERFORMANCE           
Service ceiling 11,580.00 m 11,582.00 m 10,670.00 m   
11,277.33 
m 
Altitud de crucero         3,000.00 m 
T-O run 250.00 m   350.00 m 437.00 m 345.67 m 
T-O run to 15 m (50 
ft) 494.00 m 725.00 m 550.00 m 654.00 m 605.75 m 
Landing run  397.00 m   550.00 m 739.00 m 562.00 m 
Landing from 15 m 
(50 ft) 727.00 m 900.00 m 860.00 m 1,030.00 m 879.25 m 
Range 1,333 km 1,333 km 1,568 km 1,574 km 1,452 km 
Velocidad de 




3.2. Estimación del peso de despegue (𝑾𝟎) 
En esta fase se analiza y relaciona conceptos como, alcance, peso, consumo específico de 
combustible, aerodinámica, entre otros. Es en esta etapa donde se empieza a sentar las bases 
para el nuevo avión que se diseñará, ya que el resultado obtenido será el primero en 
introducirse como un nuevo valor.  
Este procedimiento que se desarrollará a continuación se puede apreciar también en el anexo 
3B. 
3.2.1. Selección de parámetros iniciales 
Se necesita de los siguientes parámetros para poder iniciar el cálculo. 
Velocidad de vuelo crucero                   (𝑉𝑐𝑟) 
Altura de vuelo crucero                          (𝐻𝑐𝑟) 
La velocidad  crucero es igual a 154.17
𝑚
𝑠
 y la altura crucero es igual 3000 𝑚.  
3.2.2. Selección del perfil de vuelo 
Se procede a seleccionar el perfil de vuelo que tendrá la aeronave. Cada aeronave tiene 
requerimientos dependiendo de su misión, y debe llevar a cabo ciertas fases de vuelo.  Para 
el caso de esta investigación seleccionaremos un perfil de entrenamiento. 
Figura 17. Perfl de vuelo para un avión de entrenamiento. [1] 
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En este tipo de perfil, la aeronave deberá llevar a cabo las siguientes fases de vuelo: de 0-1 
(despegue del avión), 1-2  (ascenso del avión), 2-3 (crucero de ida), 3-4 (entrenamiento), 4-5 
(crucero de vuelta), 5-6 (espera), 6-7 (descenso) y 7-8 (aterrizaje del avión). 
3.2.3. Peso de la tripulación  
En el caso de esta investigación, se considera tripulación a los dos pilotos, ya que la aeronave 
a diseñar es de tipo biplaza.  
De la tabla 1, se selecciona el coeficiente de peso de la tripulación ( 𝐾𝑐𝑟𝑒𝑤), y este es igual a 
1.15  para el caso de un avión de entrenamiento. Posteriormente se hace uso de la fórmula 50 
para hallar la masa de la tripulación, y este resulta igual a 195.5 𝑘𝑔. Y esu peso 1917.86 𝑁 
3.2.4. Peso de la carga útil 
Para esta investigación, al ser un avión de entrenamiento militar intermedio, el peso de la carga 
útil está dada por la cantidad de armamento y/o tanques de combustible externo. Se 
considerará un peso de 12213.45 𝑁, el cual será hallado más adelante en este procedimiento.  
3.2.5. Estimación de la fracción de combustible 
A continuación, se hará el cálculo respectivo para cada fase de vuelo. 
Calentamiento y despegue  
Se hace uso de la ecuación 51 cuyo valor final es el de 0.97 
Ascenso  
Se hace uso de la ecuación 52 cuyo valor final es el de 0.985 
Crucero de ida  
Se calcula la relación usando la fórmula 53 
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Para el cálculo de este parámetro es necesario realizar un análisis aerodinámico detallado. El 
propósito de esta investigación es de diseñar una aeronave, mas no de realizar un trabajo 
aerodinámico, por lo que para facilidades de cálculo y continuidad se usará el método 
propuesto en esta metodología. 
Se definirá el alargamiento mojado (𝐴𝑤𝑒𝑡) de la aeronave usando la fórmula 54, para lo cual 
se requerirá la relación  
𝑆𝑤𝑒𝑡
𝑺
  , que se puede definir gráficamente en la figura 14 y cuyo valor es 
el de 3.8, considerando que el avión seleccionado en dicha gráfica, es de la misma familia del 
avión que se está desarrollando.  
Una vez obtenido el 𝐴𝑤𝑒𝑡 que es igual a 1.62, lo ubicamos en eje horizontal de la figura 15 y 
luego se intersecta con la curva del tipo de avión respectivo, que para este caso es  un avión 
a hélice con tren retráctil, luego se procede a intersectar con eje vertical, obteniendo el valor 












Para el caso de esta investigación, la aeronave es propulsada a hélice, por lo tanto, se 











 por lo tanto su valor es de 14.1 
o La estimación del consumo de combustible en crucero (𝐶) está dada por la fórmula 56 
Se considerará: 
𝑛𝑝 = 0.8                                                                               (108) 
𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟 = 85 ∗ 10
−9 𝐾𝑔/𝑊𝑠                                                             (107) 
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o Finalmente reemplazando todos los datos obtenidos, el resultado de la fórmula 53 es 0.993 
Entrenamiento 
La fracción de peso para la fase de entrenamiento se calcula basándonos en la fórmula 57 





 se aprecia en la fórmula 58 con un valor de 12.1 
o La estimación del consumo de combustible en entrenamiento viene dada en la fórmula 59 
Se considerará: 
𝑉𝑙𝑜𝑖𝑡𝑒𝑟 = 0.6 𝑉𝑐𝑟                                                                           (108) 
𝑛𝑝 = 0.7                                                                                  (109) 
𝐶𝑝𝑜𝑤𝑒𝑟 = 10.1 ∗ 10
−9 𝐾𝑔/𝑊𝑠                                                           (110) 
o Finalmente el valor de la fórmula 57 al ser reemplazado por todas las variables será de 
0.992 
Crucero de vuelta  
Se repite el cálculo efectuado para crucero de ida, ya que las condiciones son las mismas (se 
usa la fórmula 53). Resultando 0.993 
Espera  
Se repite el cálculo efectuado para la fase de entrenamiento (fórmula 57), con la diferencia de 
que la autonomía viene dada en la tabla 2. Con un valor de 10 minutos o 600 segundos. El 
resultado es de 0.999 
Descenso  





La fracción de peso para la fase de aterrizaje está establecida en la relación 61 cuyo resultado 
es 0.995 
Conglomerado de la fracción de peso del combustible  
El conglomerado de la fracción de peso del combustible está determinado por la ecuación 62 
y resulta 0.929 
Se considera una reserva de combustible del 6% 
El peso del combustible dado por la fórmula 63, cuyo valor es de 0.075 
3.2.6. Fracción de peso vacío 
Se calcula según la fórmula 64 
o 𝐾 es un valor empírico que equivale a 0.95 y se determina en la tabla 3. 
o Los valores de 𝐴  y 𝐶𝑘   son empíricos, equivalen a 2.05 𝑦 − 0.18 respectivamente, y se 
toman de la tabla 4. 
o El valor del peso vacío es 0.46 
3.2.7. Peso de despegue  
Se determina con la fórmula 65 
Al ser una ecuación de doble variable, se ejecutará un proceso iterativo.  Esto consiste en dar 
un valor inicial para el peso de despegue (este puede ser tomado del avión de referencia), que 
al reemplazar en la fórmula 64 nos dará un valor diferente. Este nuevo valor será introducido 
nuevamente en la ecuación, para arrojar otro valor. Este proceso se repite hasta que el valor 
introducido sea igual al valor obtenido. Al obtener tal valor, podemos decir que ese es el peso 
de despegue de nuestra aeronave. Finalmente el peso es de 30311.18 𝑁 
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Una vez calculado el 𝑊0, se procede a calcular los pesos restantes del avión 𝑊𝑓𝑢𝑒𝑙  𝑦 𝑊𝑒𝑚𝑝𝑡𝑦 
cuyos valores son de 2283.82 𝑁 y 13896.06 𝑁. Todo el procedimiento se puede apreciar en el 
anexo B. 
3.3. Carga alar  
Se procederá a calcular la carga alar, tal como se muestra en la fórmula 8. 
El peso de despegue y la superficie alar son parámetros obtenidos del análisis estadístico. El 
resultado es de 1822.2 𝑁/𝑚^2 
3.3.1. Selección de la carga alar de diseño 
Dentro de esta metodología existen dos métodos para hallar la carga alar de diseño. Para el 
caso de esta investigación se considerará el método del análisis estadístico en el que se usará 
la fórmula 66 cuyo resultado es 1837.55 𝑁/𝑚^2 
3.4. Carga de potencia 
Se procederá a calcular la carga de potencia, tal como se muestra en la fórmula 67. El 
resultados es 27.17 𝑊/𝑁 
3.4.1. Selección de la carga de potencia de diseño  
Dentro de esta metodología existen dos métodos para hallar la carga de potencia de diseño. 
Para el caso de esta investigación se considerará el método del análisis estadístico en el que 
se usará la fórmula 68 cuyo resultado será 27.2 𝑊/𝑁 
3.5. Diseño del ala 
Es esta parte de la investigación procederemos a calcular los parámetros geométricos del ala 
de nuestra aeronave. Los valores hallados, serán los valores oficiales de la aeronave en 
diseño. Los datos que a continuación se mostrarán son apreciados en el anexo 3 tabla C – 1  
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3.5.1. Superficie del ala de diseño 
Para calcular la superficie del ala es necesario usar los parámetros de carga alar de diseño y 
el peso de despegue, en la fórmula 4.  Estos dos parámetros relacionados fueron calculados 
en las fórmulas 65 y 66. El resultado es 16.5 𝑚^2  
3.5.2. Selección del perfil 
Un parámetro importante para la selección del perfil alar es el espesor relativo del perfil (𝑡 𝑐⁄ ), 
que para un avión de entrenamiento será de 0.13 y se toma del siguiente rango de valores. 
𝑐̅ = {0.13,… , 0.15}                                                                       (111) 
3.5.3.  Ángulo flecha del ala  
Para definir el ángulo flecha del ala (𝛬), se toma las características de maniobrabilidad. El 
ángulo flecha puede tomarse del análisis estadístico cuyo valor es 5.75° 
3.5.4. Alargamiento del ala  
El alargamiento del ala (𝐴), se calculó anteriormente. Se usa el mismo valor para esta fase de 
la investigación y su valor es 6.17 
3.5.5. Estrechamiento del ala  
El estrechamiento del ala (𝜆), se calculó anteriormente. Se usa el mismo valor para esta fase 
de la investigación y su valor es 0.47 
3.5.6. Envergadura de diseño 
La envergadura se calcula en la fórmula 5. Usando la nueva superficie alar hallada por la 
fórmula 4. Su valor es de 10.09 𝑚 
3.5.7. Cuerda aerodinámica media de diseño 
o La cuerda raíz se calcula en la fórmula 6 con valor final de 2.23 
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o La cuerda de punta está dada por fórmula 7 con un valor final 1.04 
o La cuerda aerodinámica 𝐶𝐶𝐴𝑀 (fórmula 1) tiene un valor de 1.7 
o La posición "𝑋" y "𝑌" de 𝐶𝐶𝐴𝑀 (fórmula 2 y 3) son 2.22 y 0.1 respectivamente. 
3.5.8. Ángulo diedro del ala  
La selección del ángulo diedro está relacionado con los requerimientos de estabilidad de la 
aeronave, y puede ser positivo o negativo, los valores comunes se encuentran entre: 
𝛤 = −10 ∶  + 10                                                                            (112) 
Para este caso será tomado del análisis estadístico cuyo valor es 7.5° 
3.5.9. Posición del ala  
La localización vertical del ala respecto del fuselaje depende del tipo de avión, de la misión y 
los requerimientos técnicos operacionales. Es importante analizar las configuraciones 
definidas anteriormente (ala baja, ala media y ala alta) y definir cuál se ajusta más a los 
requerimientos de la aeronave en diseño. En este trabajo se apostará por un ala de posición 
baja. 
3.5.10. Superficie de los flaps y alerones de diseño 
Las superficies de los flaps y alerones se seleccionan en función de los requerimientos del 
avión y se calculan conociendo los valores relativos de cada uno de ellos. Se usarán los 
valores relativos que fueron dados por relaciones 12 y 16. 
Donde "𝑆" es la superficie alar de la aeronave de diseño (No es tomada del análisis estadístico 
de los aviones de referencia) 




)  𝑆                                                                           (113) 
57 
 
El valor final será de 2.1 𝑚^2 




)  𝑆                                                                             (114) 
El valor final será de 1. .32 𝑚^2 
3.6. Diseño del fuselaje 
El fuselaje del avión es uno de los elementos más importantes en el proceso de diseño, debido 
a que la configuración general, y principalmente la longitud del avión va a depender del 
fuselaje. Estos datos que se presentarán son vistos en el anexo 3 tabla C – 5. 
3.6.1. Longitud del fuselaje de diseño 
La estimación inicial de la longitud del fuselaje se puede obtener mediante la ecuación 17 




)  𝑏                                                                          (115) 
El valor final de la longitud es 10.78 𝑚 
Además, cabe mencionar que existe una relación empírica propuesta en la metodología, que 
permite relacionar el peso de despegue del avión con la longitud del fuselaje. Se define de la 
siguiente manera:  
𝑙𝑓𝑢𝑠  = 𝑎 𝑊𝑜
𝐶                                                                            (116) 
Los valores de 𝑎 y 𝐶 se toman de la figura 20, dependiendo el tipo de aeronave. Para este 





Figura 18. Valores relativos 𝑎 y 𝐶 para el cálculo de 𝑙𝑓𝑢𝑠. [1] 
 
 
3.6.2. Longitud de la nariz del fuselaje diseño 
La longitud de la nariz del fuselaje se puede determinar haciendo uso de la relación 19. 




) 𝑙𝑓𝑢𝑠                                                                       (117) 
El valor calculado será de 2.15 𝑚 
3.6.3. Diámetro del fuselaje  
Para el cálculo de este parámetro 𝑑𝑓𝑢𝑠, se hará uso del software de diseño AutoCAD. En otras 
palabras el diámetro del fuselaje (𝑑𝑓𝑢𝑠) se tomará de los planos de los aviones de referencia 
cuyo valor hallado es de 1 𝑚 
3.6.4. Longitud de la cola del fuselaje de diseño  
La longitud de la cola del fuselaje se puede determinar haciendo uso del software AutoCAD. 





)                                                                             (118) 
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) 𝑙𝑓𝑢𝑠                                                                      (119) 
El valor es de 5.03 𝑚 
3.7. Dimensionamiento de los estabilizadores de diseño  





𝑆⁄ ), 𝐴ℎ, 𝐴𝑣, 𝜆ℎ, 𝜆𝑣, 𝛬ℎ y 𝛬𝑣. Estos parámetros son tomados 
de los valores de referencia y se pueden observar en el anexo 3 tabla C – 2 y C – 3. 
3.7.1. Estabilizador horizontal de diseño 
o La superficie del estabilizador horizontal (𝑆ℎ)  se calcula mediante la fórmula 21. Y su 
resultado es 3.48 𝑚^2 
o La envergadura del estabilizador horizontal (𝑏ℎ) se calcula usando la fórmula 23. Y su 
resultado es 4.07 𝑚 
o La cuerda raíz del estabilizador horizontal (𝐶𝑟ℎ)  se calcula con la fórmula 25. Y vale 1.09 𝑚 
o La cuerda de punta del estabilizador horizontal (𝐶𝑡ℎ)  se calcula con la fórmula 26. Y vale 
0.62 𝑚 
o La cuerda aerodinámica media (𝐶𝐶𝐴𝑀ℎ) del estabilizador horizontal se encuentra con la 
fórmula 27. Y equivale a 0.88 𝑚 
o La posición de la cuerda aerodinámica media (𝐶𝐶𝐴𝑀ℎ) del estabilizador horizontal en los 
ejes "Z" 𝑦 "𝑋" se calcula con las fórmulas 28 y 29 respectivamente. Y sus valores son 0.92 𝑚 
y 0.09 𝑚 de igual manera. 
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3.7.2. Estabilizador vertical de diseño 
o La superficie del estabilizador vertical (𝑆𝑣)  se calcula mediante la fórmula 32 y equivale a 
2.97 𝑚^2 
o La envergadura del estabilizador vertical (𝑏𝑣) se calcula usando la fórmula 34 y equivale a 
2.57 𝑚 
o La cuerda raíz del estabilizador vertical (𝐶𝑟𝑣)  se calcula con la fórmula 36 y resulta 1.72 𝑚 
o La cuerda de punta del estabilizador vertical (𝐶𝑡𝑣)  se calcula con la fórmula 37 y resulta 
0.58 𝑚 
o La cuerda aerodinámica media (𝐶𝐶𝐴𝑀𝑣)del estabilizador vertical se encuentra con la fórmula 
38 y vale 1.24 𝑚 
o La posición de la cuerda aerodinámica media (𝐶𝐶𝐴𝑀𝑣) del estabilizador vertical en los ejes 
"Z" 𝑦 "𝑋" se calcula con las fórmulas 39 y 40 respectivamente y equivalen a 0.54 𝑚 y 0.53 𝑚 
de igual manera. 
3.7.3. Posición de los estabilizadores  
La posición de los estabilizadores respecto del punto localizado a 25 % de la cuerda 
aerodinámica media CAM se localiza conociendo el brazo de los estabilizadores. 
Para calcular el brazo de los estabilizadores, primero es necesario  calcular los coeficientes 
de volumen de ambos estabilizadores. 
o El coeficiente de volumen del estabilizador horizontal (𝑉𝐻)  se calcula por la fórmula 30. 
o El  coeficiente de volumen del estabilizador vertical (𝑉𝑉) se calcula por la fórmula 41. 





Figura 19. Coeficientes de volumen para estabilizadores. [1] 
 
o Tomando como referencia el tipo de aeronave “aviación general – monomotor” se hallan 
𝑉𝐻 y 𝑉𝑉 cuyos valores son 0.7 y 0.04 respectivamente. 
o Para hallar el brazo del estabilizador horizontal (𝑙ℎ)  se despeja la fórmula 30 y se obtiene 




 𝑆 𝐶𝐶𝐴𝑀                                                                         (120) 
o Para hallar el brazo del estabilizador vertical (𝑙𝑣)  se despeja la fórmula 41 y se obtiene el 




 𝑆 𝑏                                                                             (121) 
En la figura 20 se aprecian la posición de los estabilizadores.  
3.7.4. Altura relativa de los estabilizadores  
La altura del estabilizador horizontal respecto del ala se determina en función de las 




análisis aerodinámico que no es parte de la metodología presentada. Sin embargo se requerirá 
del criterio del diseñador para definir la altura más adecuada. 
Figura 20. Brazo del estabilizador vertical y horizontal. [1] 
 
3.8. Dimensionamiento del tren de aterrizaje  
El tren de aterrizaje se selecciona después de tener las dimensiones del fuselaje y 
consideraciones de operación. El desarrollo de un tren de aterrizaje amerita un estudio 
particular, siendo ajeno al procedimiento de cálculo del trabajo presentado. Lo que se mostrará 
a continuación serán únicamente las medidas tomadas de los promedios de los aviones de 
referencia. Es importante mencionar que el tipo de tren seleccionado para este avión será de 
tipo triciclo por su maniobrabilidad y visibilidad en tierra, además de su alta seguridad en caso 
de fallas en el aterrizaje. 
Base del tren    (𝐵) = 2.81 𝑚 
Track del tren   (𝑇) = 3.35 𝑚  
Altura del tren   (ℎ) = 1.00 𝑚 
Estas medidas se observan en el anexo 3 tabla C – 6. 
3.9. Estimación de la performance  
Después de dimensionar el avión se procede a realizar el cálculo de su performance, esto con 
la finalidad de evaluar sus principales parámetros y compararlos con los requerimientos de 
diseño del avión. 
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3.9.1. Estimación de la polar  
La polar se calcula por la fórmula 43. 
3.9.2. Estimación del coeficiente de resistencia parásita del ala-fuselaje (𝑪𝑫𝒐(𝑾𝑩)
) 
Se hará uso de la fórmula 70 
o Cálculo del coeficiente de resistencia parásita del ala (𝑪𝑫𝒐(𝑾)
) 
▪ Se halla 𝐶𝑟𝑒 y se necesitan los valores de 𝐶𝑟 = 2.22, 𝐶𝑡 = 1.04, 𝑏 = 10.09 y 𝑑𝑓𝑢𝑠 = 1, y se 
usará la fórmula 71 cuyo valor final será 2.1𝑚 
▪ Luego se procederá a usar la fórmula 72, hallando el valor de 0.49 
▪ Con la fórmula 73 se hallará el valor de 𝐶?̅? el cual es de 1.63 𝑚 
▪ Se procede a hallar la velocidad mach con la fórmula 46. Donde “a” es la velocidad del 
sonido a una altura determinada, que para este trabajo es 328.5 𝑚/𝑠 a 3000 𝑚 
▪ Mach equivale a 0.47 
▪ Se halla el número de Reynolds con la fórmula 45, considerando una viscosidad cinemática 
(𝜇) de 1.295 ∗ 10−5 . Reynolds finalmente tendrá un valor de 1.94 ∗ 107 
▪ Usando la fórmula 74 se hallará el 𝐶𝑓𝑤 el cual equivaldrá a 0.00266 
▪ Luego usando las fórmulas 75, 76 y 77 se llega al resultado de 𝑆𝑤𝑒𝑡𝑤 el cual es 35.99 𝑚^2, 
considerando el valor de 𝐿 como 2 para aviones de entrenamiento. 
▪ Finalmente todo estos datos se reemplazan en la fórmula 78 para hallar el valor de 𝐶𝐷𝑂(𝑊)
 
el cual será de 0.00731 
▪ El resultado se puede observar en el anexo 3 tabla D – 1. 
o Cálculo de coeficiente de resistencia parásita del fuselaje (𝑪𝑫𝒐(𝑩)
)  





▪ Para hallar 𝐶𝐷𝑓(𝐵)
 se usa la fórmula 80 y se considera un Reynolds con la fórmula 𝑅𝑒 =
 𝑉∗𝑙𝑓𝑢𝑠
𝜇
 equivalente a 128.2 ∗ 106 
▪ Usando la fórmula 74 se halla el valor de 𝐶𝑓𝐵  el cual es de 0.00202 
▪ Además se procede a hallar los siguientes parámetros relacionados descritos en las 
fórmulas 81 y 82 
▪ Finalmente 𝐶𝐷𝑓(𝐵)
 resulta igual a 0.0652  
▪ Para hallar 𝐶𝐷𝑝(𝐵)
 se considera 𝐶𝑓𝑤 hallado anteriormente cuyo valor es 0.00266 
▪ Se aplica la fórmula 83 cuyo resultado final es 0.0272 
▪ Se procederá a reemplazar los valores calculados en la fórmula 79 y su valor será de 0.0924 
Finalmente usando la fórmula 70 tendremos el valor de 𝐶𝐷𝑂(𝑊𝐵)
 el cual es 0.0117. Ambos 
resultados se ven en el anexo 3 tabla D – 2. 
3.9.3. Estimación del coeficiente de resistencia parásita de los estabilizadores (𝑪𝑫𝒐(𝒉𝒗)
) 
o Este coeficiente se puede expresar de manera resumida mediante la fórmula 84 
o Para la fórmula anterior se debe considerar un valor empírico de: 
𝐶𝐷𝑓 = 0.0025                                                                            (122) 
o El resultado final de 𝐶𝐷𝑂(ℎ𝑣)
 es 0.000974 y se puede apreciar en el anexo 3 tabla D – 3. 
3.9.4. Estimación del coeficiente de resistencia parásita del avión (𝑪𝑫𝒐) 
o Este coeficiente se determina mediante la fórmula 85 
o El valor de 𝐶𝐷𝑜 es de 0.0129. Se observa en el anexo 3 tabla D – 4. 
3.9.5. Coeficiente de resistencia inducida del avión (𝑪𝑫𝒊) 
o Se estima el factor de eficiencia de Oswald con la fórmula 86. 
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o En este caso el valor empírico de 𝑒𝑤𝑖𝑛𝑔(𝛬=0) se considerará igual a 0.85 y el ángulo de flecha 
del ala igual a 5.75° (tomado del análisis estadístico), para la fórmula 87 (𝑒𝑤) cuyo resultado 
es 0.846 
o Luego se usará la ecuación 88,  en donde se considerará un valor empírico para 𝜎𝑓𝑢𝑠 igual 
a 0.8 y una superficie de fuselaje (𝑆𝑓𝑢𝑠) aproximada de 25.1 𝑚
2, luego se resolverá la 
ecuación, hallándose un resultado de 1.21 
o Considerando un valor empírico de 0.05 para 𝑒𝑜𝑡ℎ𝑒𝑟 y reemplazando todos los valores en la 
fórmula 86 se podrá obtener el valor de 𝑒 que será de 0.408 
o Finalmente se halla el valor de 𝐾 usando la expresión 89. Su resultado es de 0.1264 
o El valor de 𝐾 puede observarse en el anexo 3 tabla D – 5. 
o La resistencia inducida del avión se calcula mediante la multiplicación del factor 𝐾 hallado 
en el punto anterior, con el coeficiente de sustentación (𝐶𝐿) elevado al cuadrado. Sin 
embargo existirá una variación en 𝐶𝐿 lo que modificará la resistencia en diferentes rangos 
como muestra la tabla 8 y figura 23. 
3.9.6. Curva polar del avión  
o Se calcula usando la fórmula 90. 
o Para el cálculo de la polar se asignan valores, que estén dentro del rango del coeficiente 
de  sustentación máximo que se aprecia en la figura 21. Estos estarán entre las curvas “no 
flap” y “fowler flap” 
o Se usará el software autocad para aproximar el ángulo flecha para el 25% de las cuerdas. 
Este resultará en un valor de 2° 
o Una vez obtenido el 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥, se hace un cuadro para dar valores al 𝐶𝐷 tomando como 




Figura 21. 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 para 25% del ángulo flecha. [1] 
-  
o De lo anterior, se procede a construir la curva 𝐶𝐷 = 𝑓(𝐶𝐿) , que muestre el comportamiento 
de los dos coeficientes. Tal como se aprecia en la figura 22 y se ve en la tabla 7. 
o Finalmente se hará uso de la fórmula 91 para conocer la eficiencia aerodinámica de nuestra 
aeronave. Este valor resulta 12.36 y se comparará con la eficiencia aerodinámica hallada 
anteriormente de los datos de referencia en la figura 15 el cual resultó 14.1 lo que nos deja 
un 12.2% menos de eficiencia. 
3.9.7. Velocidades de pérdida para diferentes configuraciones de flap 
o Para un vuelo nivelado la velocidad de pérdida se calcula con la fórmula 92. 
o El valor de 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 se determina con flaps plegados y desplegados como se muestra en la 
figura 21. 
o En las tablas 9 y 10 se muestra la variación de la velocidad de pérdida de acuerdo a la 
altura de vuelo, y cuando el avión está con flaps plegados y desplegados, así como a sus 




o El alcance final se dividirá en 3 fases que comprenderán desde el inicio hasta el final de la 
fase de crucero. 
o Se define que el peso al inicio de la fase es igual al peso de despegue es decir 30311.8 𝑁, 
el peso al final de la fase es 30087.93 𝑁 
o Se propone una eficiencia de la hélice en crucero de 0.8 la cual variará a 0.7 solo en la fase 
de entrenamiento. 
o El consumo específico del combustible ha sido mencionado anteriormente y se acomodará 
a las unidades correspondientes, cuyo valor final es 0.31 
o Conociendo todos los valores, y haciendo uso de la fórmula 93, 94 y 95, se encuentra un 
resultado a la primera fase el cual es 271.704 𝑘𝑚 
o El mismo procedimiento se realizará para las 3 fases correspondientes. Finalmente se 
hallará la suma de los resultados, dando un valor de 791.7 𝑘𝑚 
o El procedimiento de cada fase se puede apreciar en el anexo 3 tabla D – 6.  
3.9.9. Distancia de despegue 
o Para este parámetro se usará la fórmula 96. 
o Se harán diversas consideraciones como: 𝜇 será 0.1, la 𝑉𝑆 es la mínima velocidad con el 
máximo coeficiente de sustentación y esto se aprecia en la tabla 9, y se reemplaza en la 
fórmula 97. 𝐶𝐿𝑇𝑂 y 𝐶𝐷𝑇𝑂 serán tomados de la tabla 7, y se consideran los máximos valores. 
o Reemplazando estos valores y los ya conocidos (mencionados a lo largo de todo el trabajo 
de investigación) se llegará al resultado final de 715.55 𝑚 
o E proceso puede observarse en el anexo 3 tabla D – 7. 
3.9.10. Distancia de aterrizaje  
o Esta distancia se halla con la fórmula 98. 
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o Primero se resuelve la fórmula 99 considerando un 𝜃𝑎𝑝𝑝 igual a 3° y una velocidad de 
pérdida mínima para el máximo 𝐶𝐿 visto en la tabla 9. Su resultado es 9.5 𝑚 
o Luego se calcula la fórmula 100 la distancia del free roll (𝑆𝐹𝑅), que es la distacia recorrida 
por un segundo con la velocidad de touch – down (𝑉𝑇𝐷) vista con la fórmula 101. El 
resultado es 38.11 𝑚 
o Finalmente con la fórmula 102 se halla la distancia de frenado. Para ello se necesita los 
valores propuestos por las fórmulas 103, 104 y 105. 
o 𝐶𝐿𝐿𝐺 y 𝐶𝐷𝐿𝐺 son los máximos valores de la tabla 7 
o Para el aterrizaje se considera solo un 40% de potencia máxima (𝑃) 
o El coeficiente de fricción (𝜇) de la pista es igual al de la distancia de despegue, 0.1 
o El valor hallado es 810.05 𝑚 
o Finalmente se procede a sumar los valor hallados por las fórmulas 99, 100 y 102, resultando 
en 857.65 𝑚 



















RESULTADOS Y DISCUSIÓN 
4.1. Resultados de la performance 
4.1.1. Curva polar 


























0.80282299 2.5  
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Figura 22. Curva Polar 
 
En la tabla 7 podemos apreciar los valores de 𝐶𝐿 y 𝐶𝐷, en donde 𝐶𝐿 se muestra como parámetro 
principal del cual dependerá el valor de 𝐶𝐷. 
El valor máximo de 𝐶𝐿 viene dado en la metodología por el uso de la figura 21, el cual llega al 
valor de 2.5 
En la figura 22 se aprecia de manera gráfica la tabla anterior mencionada en donde se puede 
concluir lo siguiente: 
o Existe un crecimiento casi proporcional entre ambos parámetros, para los valores de 0.01 
a 0.05 en 𝐶𝐷 y 0.1 a 0.5 en 𝐶𝐿 
o Entre los valores de 0.05 a 0.8 para 𝐶𝐷 y 0.5 a 2.5 para 𝐶𝐿, se observa que el 𝐶𝐿 aumenta 
en mayor proporción que el 𝐶𝐷 
o Se puede afirmar entonces que en el segundo rango de valores la eficiencia del avión es 
mayor que en el primer rango, ya que el avión tendrá mayor coeficiente de sustentación  




4.1.2. Cambio en el coeficiente de resistencia inducida (𝑪𝑫𝒊) con el 𝑪𝑳 



























0.78988275 2.5  




o Como se ve en la tabla 8 el 𝐶𝐿 aumento en conjunto con el 𝐶𝐷𝑖 y esto es debido 
principalmente a que la resistencia inducida va a depender directamente del coeficiente de 
sustentación así como de una constante llamada 𝐾 que se menciónó en capítulo anterior. 
o Si se analiza de manera más detallada este comportamiento, se puede deducir que asi 
como la resistencia inducida es proporcional al coeficiente de sustentación; también lo es a 
la velocidad de vuelo, puesto que este parámetro es el que aumenta si se quiere obtener a 
un mayor 𝐶𝐿 y por proporcionalidad, aumentaría la resistencia inducidad. 
o La figura 22 y 23 se relacionan de tal manera que si el 𝐶𝐷𝑖 aumenta, también lo hará el 𝐶𝐷 
por lo que la tendencia de la curva en cada gráfica será la misma. Esto debido a que ambos 
parámetros están relacionados a su vez con el 𝐶𝐿 
4.1.3. Velocidad mínima con 𝑪𝑳 = 𝟏.𝟔 (flaps retraídos) 
Tabla 9. Velocidad de pérdida con 𝐶𝐿 = 1.6 






















0.3877 76.970922 10500  
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Figura 24. Velocidad de pérdida con 𝐶𝐿 = 1.6 
 
En la tabla 9 se observa la velocidad de pérdida a una altura determinada, teniendo como 
referencia un coeficiente de sustentación máximo constante igual a 1.6 
El cambio de altura traerá con ella una variación en la densidad de aire, el cual es un parámetro 
influyente en la sustentación. 
En la figura 24 apreciamos gráficamente este cambio presentado en la tabla anterior. Podemos 
observar lo siguiente: 
o El aumento de altitud trae consigo un aumento en la velocidad de pérdida del avión. 
o Se debe a como se aclaró anteriormente a una disminución de la densidad.  
o Para mantener una mínima sustentación, la disminución de densidad debe ser compensada 
con otro parámetro. 
o Debido a que el coeficiente de sustentación para esta consideración debe ser constante 
(𝐶𝐿 = 1.6), el área de sustentación debe ser constante por consecuencia. 
o El único parámetro que puede variar para compensar la pérdida de sustentación es la 
velocidad. 
o Por estos motivos la velocidad aumentará como muestra la figura 24 
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4.1.4. Velocidad mínima con 𝑪𝑳 = 𝟐.𝟓 (flaps extendidos) 
Tabla 10. Velocidad de pérdida con 𝐶𝐿 = 2.5 






















0.3877 61.5767376 10500  




En la tabla 10 se observa la velocidad de pérdida a una altura determinada, teniendo como 
referencia un coeficiente de sustentación máximo constante igual a 2.5 
El cambio de altura traerá con ella una variación en la densidad de aire, el cual es un parámetro 
influyente en la sustentación. 
En la figura 25 se aprecia gráficamente este cambio presentado en la tabla anterior. Se 
observa lo siguiente: 
o El aumento de altitud trae consigo un aumento en la velocidad de pérdida del avión. 
o Se debe a como se aclaró anteriormente a una disminución de la densidad.  
o Para mantener una mínima sustentación, la disminución de densidad debe ser compensada 
con otro parámetro 
o Debido a que el coeficiente de sustentación para esta consideración debe ser constante 
(𝐶𝐿 = 2.5), el área de sustentación debe ser constante por consecuencia. 
o El único parámetro que puede variar para compensar la pérdida de sustentación es la 
velocidad. 
o Por estos motivos la velocidad aumentará como muestra la figura 25. 
o Para relacionar las figuras 24 y 25 se tomará las velocidades a una altitud de 3000 𝑚 (altitud 
de entrenamiento y crucero). La velocidad de pérdida para un 𝐶𝐿 = 1.6 es de 50.27 𝑚/𝑠  ; 
mientras que para un 𝐶𝐿 = 2.5 la velocidad de pérdida es de 40.21 𝑚/𝑠 
o Esto se interpreta de como una indirecta proporcionalidad entre los parámetros de 














CONCLUSIONES Y RECOMENDACIONES 
Conclusiones 
- Se realizó el diseño conceptual de un avión de entrenamiento militar intermedio – avanzado, 
siguiendo la metodología de cálculo planteada en la presente investigación, obteniéndose 
resultados aceptables para esta fase del diseño. 
- Se calculó los principales parámetros del avión, obteniéndose una envergadura de 10.9 𝑚, 




una carga de potencia de 27.20
𝑊
𝑁
 y un peso de despegue de 30311.18 𝑁.  
- Se analizó la performance del avión en los siguientes puntos: la eficiencia aerodinámica 
máxima es igual 12.364, el coeficiente de resistencia parásita es igual 0.0129 (dentro del 
rango para un avión de entrenamiento), el alcance de la aeronave es de 791.697 𝑘𝑚 , la 
distancia de despegue es igual 715.545 𝑚 y la distancia de aterrizaje es igual 857.65 𝑚.  
Recomendaciones 
- Se recomienda que para futuros trabajos orientados al diseño de aviones, se utilice la 
metodología planteada en este proyecto, debido a su estructura de fácil entendimiento y 
manejo de la información. 
77 
 
- Se recomienda usar la información obtenida en este trabajo para iniciar la segunda fase de 
diseño. 
- Se recomienda realizar un proceso iterativo, es decir, volver a la fase del diseño conceptual 
para recalcular ciertos parámetros que no se adecuen al diseño preliminar, esto con la 
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Anexo 2: Glosario 
Alabeo: movimiento del avión a través de su eje longitudinal. 
Alargamiento: conocido también como “aspect ratio”, es la relación que existe entre la longitud 
del ala y su ancho para aviones de ala recta, o la longitud y la superficie para aviones de ala 
no recta. 
Alerones: elementos encargados de girar el avión en su eje longitudinal mediante una 
deflexión asimétrica (arriba y abajo en cada ala). 
Altura del tren: distancia desde la superficie (ground) hasta la parte inferior del fuselaje; 
medida en la zona del tren principal. 
Ángulo diedro: es el ángulo que forman las alas con respecto al plano horizontal que atraviesa 
la cuerda raíz del avión. Este ángulo puede ser positivo, negativo o neutro.    
Ángulo flecha: es el ángulo que forma el borde de ataque del ala con una línea imaginaria 
perpendicular al eje longitudinal (esta perpendicular sale desde la cuerda raíz del ala).    
Base del tren: distancia entre el tren  principal y el tren de nariz 
Borde de ataque: zona delantera del ala el cual está constantemente enfrentando al viento 
relativo. 
Borde de fuga: zona posterior del ala en donde el flujo de aire, tras haber pasado por la 
superficie, retorna a la corriente libre. 
Cabeceo: movimiento del avión a través de su eje transversal. 
Combadura: curvatura del perfil alar. 
Configuración de flaps: clasificación de los grados de los flaps. 
Curva polar: gráfica que relaciona los coeficientes de sustentación y resistencia. 
Efecto suelo: fenómeno aerodinámico presente en el avión cuando se encuentra volando muy 
cerca de la superficie. 
Eficiencia de la hélice: mide la eficiencia de la hélice en función de la potencia producida. 
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Eje longitudinal: línea imaginaria que atraviesa el avión desde su nariz 3 
Eje transversal: línea imaginaria que cruza el avión a través de su envergadura. 
Eje vertical: línea imaginaria que atraviesa el avión desde la parte superior a la inferior. 
Envergadura: longitud del ala medida desde sus cuerdas raíz. 
Espesor del perfil: distancia desde la superficie superior hasta la superficie inferior del perfil 
medida perpendicularmente a la línea de cuerda media. 
Espesor máximo: la distancia máxima entre el intradós y el extradós del perfil alar.  
Espesor relativo del perfil: relación entre espesor máximo del perfil dividido por la cuerda de 
este.   
Estrechamiento: conocido también como “taper ratio”, es la relación entre la cuerda tip del ala 
y la cuerda raíz.  
Extradós: superficie (zona) superior del ala. 
Flaps: dispositivos que se denominan hipersustentadores y que se activan (extienden) desde 
la cabina del piloto. Estos ayudan al avión a mantener cierto grado de sustentación a menores 
velocidades en el aterrizaje o a alcanzar un mayor coeficiente de sustentación (por el aumento 
de sección alar) en la carrera de despegue. 
Flare: acción del piloto de levantar la nariz del avión al momento del aterrizaje (justo antes del 
touchdown).  
Guiñada: movimiento del avión a través de su eje vertical. 
Intradós: superficie (zona) inferior del ala. 
Línea cuerda: línea recta que une el borde de ataque con el borde de fuga.  
Mach: parámetro que permite expresar velocidad relativa de un cuerpo o fluido, respecto a la 
velocidad del sonido. 




Resistencia inducida: resistencia generada de manera intrínseca por la misma generación 
de sustentación del avión.    
Resistencia parásita: resistencia generada por los componentes no-aerodinámicos o 
aquellos que no aportan a generación de sustentación.  
Rudder: componente del avión que permite guiar su movimiento en el eje vertical. 
Superficie mojada: superficie total del avión que está en contacto con el flujo de aire. 
Track del tren: es la distancia entre las ruedas del tren principal.             
Velocidad del flujo: velocidad del aire, teniendo en cuenta consideraciones de altura, 
densidad, presión y temperatura.  
Velocidad del sonido local: la velocidad del sonido en condiciones determinadas (altura, 
















Anexo 3: Procedimiento de cálculo 
Anexo A: Datos de referencia 




















































Carga de pontencia 












Anexo B: Pesos 














L/D max 14.1 L/D cruise 14.1
Cpower 0.000000085
np 0.8




L/D max 14.1 L/D loiter 12.2106
Cpower 0.000000010
np 0.7
















Reserva de combustible - 6% (Wf/W0)







      Tabla B – 3 
K 0.95 W0 We/W0 W0
A 2.05 3110.750 0.458 3086.144
Ck -0.18 3086.144 0.459 3090.481
3090.481 0.458 3089.713
Kg N 3089.713 0.458 3089.848




W0 3089.82 30311.18  
Anexo C: Datos de diseño 



































































Anexo D: Performance 





































Cálculo del coeficiente de resistencia parásita del fuselaje Cdo (B)
 
   Tabla D - 3 
Cdf 0.0025
Cdo (HV) 0.000975
Cálculo del coeficiente de resistencia parásita de los estabilizadores Cdo (HV)
 
   Tabla D – 4  
Cdo 0.0129






















Cálculo de la eficiencia aerodinámica 



































2da etapa - entrenamiento
2da etapa - entrenamiento
1ra etapa - crucero
























































Cálculo de la distancia de aterrizaje (SLG)
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
 
